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第 1 章 序論 














表 1.1 人工衛星の姿勢制御精度の例 1), 2), 3), 4),5) 
衛星名 質量[kg] 開発機関 打上年 指向精度[deg] 姿勢安定度[arcsec/sec] 
れいめい 60 JAXA 2005 0.05 14.4 
ひので 900 JAXA 2006 - 0.002 
きく 8号 2，800 JAXA 2006 0.05 - 
ほどよし 3号 60 東京大学 2014 0.5 - 
ひさき 35 JAXA，他 2013 0.025  
Nano-JASMINE 35 東京大学，他 未定 0.05 0.72 
CIBER-2/EXZIT 複数 JAXA,他 未定 0.1 0.06 
宇宙赤外線背景放射 50 JAXA,他 未定 0.1 0.1 
ORBIS 50 首都大学東京，他 未定 0.1 - 
GEO-X 300 首都大学東京，他 未定 0.01 1 

















 関連研究では 2016年に興津により Pulsed Plasma Thrusterを用いた超小型衛星の高精度姿勢制御につ
いて研究が行われており，その際の結果では PPTを用いて超小型衛星の姿勢制御を行うことにより指向
精度については RWと同等程度，安定度については RWより劣るという結果が得られている．また，PPT
へのシステム要求も抽出しており，その中の作動保証回数は 1,141,050,973回の噴射が求められている 6)． 
しかしながら PPTは動作原理の都合上約 1000万回の噴射が上限であり，約 11.5億回の噴射は不可能で
あるという結果が得られている．以上を踏まえ PPT による姿勢制御性能の向上と超小型衛星の制約だけ
でなく PPT の制約も踏まえた運用方法が求められている． 
 
1. 2 目的 


















 図 1.1 姿勢制御系システム構成図 
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第 2 章 人工衛星の姿勢制御 
本章では，人工衛星のシステム及び姿勢の制御方法についてを示す． 
 
2. 1 人工衛星のシステム構成 
 人工衛星のシステム構成としては電力，通信，姿勢制御等，人工衛星の基本的な機能として必要なバ
ス機器．そして通信，地球観測や科学データの収集などの人工衛星ごとのミッションのために必要なミ















2. 2 姿勢決定系 












とが多いが，1 軸あたり 100 万円オーダーと機械式ジャイロに比べて高価であり，比較的消費電力も大
きいという超小型衛星には適さない欠点があることに加えて，更に温度変化により計測誤差が生じると




に匹敵する MEMS ジャイロが開発されるようになってきた．加えて 3 軸で 10 万円オーダーと FOG に




 表 2.1及び図 2.3に本研究で用いた AxelSpace社製の恒星センサである AxelStar-3の諸元と外観を，表
2.2 及び図 2.4にシリコンセンシング社製の MEMSジャイロである CRH02-025 の諸元と外観を示す． 
 






































図 2.3 AxelStar-3外観 9) 




2. 3 姿勢制御系 





















れてきた．しかし 1.1 節で述べたように RWは消費電力が大きく，比較的高価であること，角運動量が
飽和した際に他のアクチュエータによるアンローディングが必要といった運用上の制約もある．そこで
本研究では RWではなく外力アクチュエータであり，電気推進の一つである Pulsed Plasma Thruster（PPT）


















 以上のサイクルを 1 ショットとし，任意の時間間隔で駆動して推力を発生することができる．1 サイ



















 衛星の姿勢角を[𝛷 𝜃 𝜓]𝑇，軌道レートを𝜔0，主慣性モーメントを[𝐼𝑥 𝐼𝑦 𝐼𝑧]，スラスタにより生













𝜔0(𝐼𝑦 − 𝐼𝑧 − 𝐼𝑥)?̇?
0
















































































3. 1 人工衛星のダイナミクス 
3. 1. 1 衛星モデル 
本研究では，衛星モデルとして本研究室で開発を行っている超小型衛星 ORBIS のモデルを用いてい
る．いかに ORBIS の諸元及び外観を示す． 
 







*1) X 軸については体心から観測窓方向，Z軸は分離面基準， 
  Y 軸については体心から X 軸，Z軸の右手系正方向 
 










3. 1. 2 座標系の定義 
 軌道上での姿勢角や一の表現のために，次の 3つの座標系を定義する． 
1) J2000.0赤道面座標系 
地球を中心とする地心慣性座標系であり，西暦 2000 年の春分点方向を X 軸正方向，北極点方向を
Z軸正方向として X軸，Z軸を基準とした右手系座標となるよう Y 軸を定めたもの．慣性空間にお
ける衛星の軌道上における位置はこの座標系で表現される 
2) 軌道座標系 



















3. 1. 3 姿勢表現 
 衛星の姿勢表現にはいくつかの方法があるが，ここでは代表的な方向余弦行列，オイラー角，クオー
タニオン表現について説明する． 
 まず方向余弦行列であるが，これは任意の 2つの座標系の変換を表す行列である．任意の 2つの座標
系については，ここでは J2000.0赤道面座標系と機体座標系を例にして説明を行う．J2000.0赤道面座標



























オンと呼ばれる姿勢表現がある．J2000.0 赤道面座標系を Z 軸周り，Y 軸周り，X 軸周りに回転させる
と，回転後の軌道座標系は機体座標系と一致する．このときの Z軸，Y 軸，X 軸それぞれについての回




















sin𝛷sin𝜃cos𝜓 − cos𝛷sin𝜓 sin𝛷sin𝜃sin𝜓 + cos𝛷cos𝜓 sin𝛷cos𝜃






























 (−𝜋 ≦ 𝜓 ≦ 𝜋) 
(3.4) 
 
cosθ = 0のとき，すなわちθ = ±π/2のとき特異点を持ち，計算することができない．オイラー角を使用
する場合には，この特異点に留意する必要がある． 





𝛌 = 𝜆𝑥𝑒𝐵𝑥 + 𝜆𝑦𝑒𝐵𝑦 + 𝜆𝑧𝑒𝐵𝑧 (3.5) 
 
とし，この直線周りの回転角度（1 直線に向きを与え，右回りを正の角度とする）を θとすると，クオ




































2 2(𝑞1𝑞2 + 𝑞3𝑞4) 2(𝑞1𝑞3 − 𝑞2𝑞4)




2 2(𝑞2𝑞3 + 𝑞1𝑞4)





























(𝐶12 − 𝐶21) 
(3.6) 
 
3. 1. 4 衛星のキネマティクス方程式 













−𝑞1𝜔𝑥 − 𝑞2𝜔𝑦 − 𝑞3𝜔𝑧
𝑞4𝜔𝑥 − 𝑞3𝜔𝑦 + 𝑞2𝜔𝑧
𝑞3𝜔𝑥 + 𝑞4𝜔𝑦 − 𝑞1𝜔𝑧






?̂? = [𝑞4 𝑞1 𝑞3 𝑞3]𝑇 (3.11) 
 
























3. 1. 5 衛星のダイナミクス方程式 
 衛星に作用するトルクを𝝉 = [𝜏𝑥 𝜏𝑦 𝜏𝑧]𝑇，慣性モーメントをIとすると，トルクτによって衛星
に生じる角速度は次式を解くことにより求められる． 
 








3. 1. 6 姿勢角の算出 





3. 2 軌道計算 




時間経過と SGP4（Simplified General Perturbations Satellite Orbit Model 4）14)を用いて算出している．この
説では TLE と SGP4 について説明し，本シミュレーションにおける軌道位置，速度の算出方法について
述べる．表 3.2に本シミュレーションで用いている ORBIS の想定軌道を示す． 
 
 






軌道 1周周期 5760[sec] 
 
3. 2. 1 TLE 
 TLE は 2 行要素とも呼ばれ，平均軌道要素の一つであり，2行のデータにより軌道情報を表すことか




1 99999U 16999 17001.00000000 +.00000000 +00000-0 63538-3 0 00005 
2 99999 31.0000 000.0000 0000000 000.0000 000.0000 15.05534468 
 
1 行目 a bbbbbc ddeeefff gghhh.hhhhhhhh +.iiiiiiii +jjjjj-j +kkkkk-k 1 mmmmmn 












a 行番号（Line Number） 
bbbbb 衛星カタログ番号（Satellite Number） 
c 軍事機密種別（Classification）S：秘匿，U：公開のどちらかが入る 
dd 国際識別符号（Internationala Desifnator）打ち上げ年の通年番号 




する目的で A~AAA まで表記する 
gg 元期（Epoch）西暦の下 2桁 軌道要素がいつ観測されて得たものかを示す 
hhh.hhhhhhhh 元期 その年の通日 3桁 
+.iiiiiiii 平均運動の 1 次微分値（First Time Derivative of the Mean Motion） 
+jjjjj-j 平均運動の 2 次微分値（Second Time Derivative of the Mean Motion） 
+kkkkk-k 抗力項（Drag Term）後ろの 2文字“-k”は 10を底とする指数部分で 10^-kを表す 
1 この情報は通常使用されず常に 0 
mmmmm 軌道要素通番（Element Set Number） 
n チェックサム（Checksum） 
2 行目 
o 行番号（Line Number） 
ppp.pppp 軌道傾斜角（Inclination）[deg] 
qqq.qqqq 昇交点赤経（Right Asscension of Ascendinf Node）[deg] 
rrrrrrr 離心率（Eccentricity）先頭の小数点は省略 
sss.ssss 近地点離角（Argument of Perigee）[deg] 
ttt.tttt 平均近点角（Mean Anomaly）[deg] 
uuu.uuuuuuuu 平均運動（Mean Motion）[回転/日] 
vvvvv 通算周回数（Revolution Number at Epoch） 
w チェックサム（checksum） 
 
3. 2. 2 SGP4 
 TLE から軌道上の位置，速度を求めるアルゴリズムとして SGP，SGP4，SDP4，SGP8，SDP8 などが
あるが，本シミュレータでは SGP4 を用いている．SGP4 とは，NASA（National Aeronautics and Space 




分未満（軌道高度約 5,900km未満）のすべての衛星は SGP4 のアルゴリズムを使用すべきであり，周回
周期が 225 分以上の衛星については SDP4 もしくは SDP8 のアルゴリズムを使用すべきである．225 分
という境目は電波伝搬モデルの近地球域（Near-Earth）と深宇宙（Deep-Space）の区分から来ている 
 SGP        ：周期，近地点離角，昇交点赤経の摂動の永年項のみ補正 
 SGP4/SDP4 ：大気，太陽，月などの影響を含む摂動モデル 
 SGP8/SDP8 ：複数の天体の引力や大気の影響を含む摂動モデル 
 本研究では軌道高度 550kmを想定しているため SGP4 のアルゴリズムを用いて計算している． 
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3. 3. 1 大気モデル 





 F10.7   太陽からの電波のピークに近い波長 10.7cmの周波数当たりの電波流速 
 Kp      オーロラ帯よりやや赤道側に分布する12の地磁気観測所で観測された3時間毎の地磁気 
       水平成分の乱れを指数化し，平均をとったもの 
 Ap      Ap指数，世界 12か所の地磁気観測所の観測をもとにした地磁気活動の指数 
 本シミュレーションでは，太陽活動パラメータは NASA により予測されたもの 17)（13 週移動平均）





図 3.4 環境外乱モデルフローチャート 
図 3.5波長 10.7cm当たりの電波流速 
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 本シミュレータに組み込まれた大気モデルの検証のため軌道 1周分のシミュレーションを行った．シ





















3. 3. 2 地球磁場モデル 
 本研究では，地球磁場モデルの計算に IGRF（International Geomagnetic Reference Field）モデルを用い
て計算を行っている．この IGRF モデルは，全地球的スケールでの地球磁場の分布を表現するモデルで
最もよく使用されているものであり，その地磁気分布係数は 5年ごとに改訂され，現在の最新のモデル
である IGRF-12 モデルでは 2020 年までのモデルが作成されている．本シミュレータに組み込まれた地
磁場モデルの検証のため，図 3.8 に本シミュレータにより計算された地磁場をプロットしたものと
NOAA（National Cernter for Environmental infomation）で計算された地磁場をプロットし比較したものを
示す． 
 
図 3.6 大気モデル計算結果 









































𝜃𝐸 > 𝜃𝑠 
θ < 𝜃𝐸 − 𝜃𝑠 





𝜃𝑠 > 𝜃𝐸  




図 3.9 蝕模式図 
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3. 4 環境外乱 








𝐶𝑑𝜌(𝒏 ∙ 𝒗)𝒗d𝐴 (3.18) 
 
また，衛星の重心からみた微小面積 dA の面心位置ベクトルを rとすると，微小面積 dAに作用する大気
抵抗トルクd𝝉𝑨𝑫は次式となる． 
 




𝝉𝑨𝑫 = ∫𝒓 × d𝒇𝑨𝑫 (3.20) 
 
 式(3.18)より大気抵抗トルクは抗力係数，大気密度，衛星の速度ベクトル，衛星の進行方向に対する
姿勢によって変化する．抗力係数𝐶𝑑は軌道上では約 2~3程度の値をとるため本研究では𝐶𝑑 = 2として計
算を行っている．衛星の速度ベクトル𝒗に関しては SGP4 より算出した値を用い，現在の姿勢情報から
𝒏 ∙ 𝒗を計算し，進行方向を向いている場合にその面に作用するトルクを算出している．図 3.10 に高度
550kmにおける慣性座標系基準で衛星の姿勢変動がない場合の軌道 1周分の大気抵抗トルクの時間履歴
を示す． 
 図 3.10 高度 550kmにおける大気抵抗トルク 
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3. 4. 2 残留磁気トルク 
 残留磁気トルクは，衛星内部の電流のループや衛星の材料にある永久磁石の存在によって残留磁気が
発生した場合にその残留磁気モーメントと地球磁場との相互作用によって発生する外乱である．衛星の
残留磁気モーメントを m，地球磁場を B とすると，残留磁気トルク𝝉𝑹𝑴は次式で示される． 
 
𝝉𝑹𝑴 = 𝒎 × 𝐁 (3.21) 
 
 本研究において，地球磁場 B は 3.3.2 で述べたように IGRF モデルを用いて算出している．また，残
留磁気モーメント mは地上での事前推定が困難であるため，ORBIS と同規模の超小型衛星 INDEX にお
ける軌道上での推定結果である残留磁気モーメントの値を用いて計算を行っている．利用した超小型衛






]  [Am2] (3.22) 
 











図 3.11 高度 550kmにおける残留磁気トルク 
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3. 4. 3 重力傾斜トルク 








𝒖 × (𝑰 ∙ 𝒖) (3.23) 
 




















図 3.12 高度 550kmにおける重力傾斜トルク 
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 吸収率𝐶𝑎     ：入射光に対する吸収率 















𝑑𝑓𝑎 = −P𝐶𝑎(𝒔 ∙ 𝒏)𝒔𝑑𝐴 
𝑑𝑓𝑠 = −2𝑃𝐶𝑠(𝒔 ∙ 𝒏)
2𝒏𝑑𝐴 






 法線方向ベクトルが太陽方向を向く時，すなわち𝒔 ∙ 𝒏 > 0の条件を満たす場合のみ上式を適応する． 
以上より太陽輻射圧は次式となる． 
 
𝑑𝑓𝑠𝑝 = 𝑑𝑓𝑎 + 𝑑𝑓𝑠 + 𝑑𝑓𝑑  

























𝝉𝑬𝑫 = 𝝉𝑨𝑫 + 𝝉𝑹𝑴 + 𝝉𝑮𝑮+𝝉𝑺𝑷 (3.29) 
 
図 3.13 に高度 550km における慣性座標系基準で衛星の姿勢変動がない場合の軌道 1 周分の環境外乱ト
ルクの時間履歴を示す 
 
図 3.13 高度 550㎞における太陽輻射圧トルク 
図 3.14 高度 550kmにおける環境外乱トルク 
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表 3.4 高度 550kmにおける環境外乱トルクのオーダー 
 理論値(図 3.15より) 計算値 
大気抵抗トルク[Nm] 10−4 10−6 
重力傾斜トルク[Nm] 10−4 10−7 
残留磁気トルク[Nm] 10−4 10−5 




𝝉𝑨𝑫 = ∫𝒓 × d𝒇𝑨𝑫 (3.20再) 
 
文献 8)では人工衛星の 1 辺の大きさを約数[m]として計算しているのに対して，本研究で用いている
図 3.16  
図 3.15 500kg級衛星に作用する環境外乱トルク 8) 
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ORBIS の 1辺当たりの大きさは 50[cm]程度となっている．大気抵抗が作用する断面積 dA 及びその面心




𝝉𝑹𝑴 = 𝒎 × 𝐁 (3.21再) 
 
 文献 8)において衛星の残留磁気モーメント Mを𝑀 = 10−5 [Wb ∙ m]と仮定して計算を行っており，この
値は真空の透磁率𝜇0 = 4𝜋 × 10
−7 [H m⁄ ]を用いて以下のように換算することができる． 
 
m =
𝑀 [Wb ∙ m]
𝜇0 [H m⁄ ]
 
= 7.96 [Am2] 
(3.30) 
 
この値に対して，ORBIS では残留磁気モーメントを超小型衛星 INDEX と同様の値を用いており，その







𝒖 × (𝑰 ∙ 𝒖) (3.23再) 
 
 この式において，衛星に依存するパラメータは慣性モーメント I のみとなっている．文献 8)の計算で
は𝐼𝑥 − 𝐼𝑧 = 200 [kgm





𝑑𝑓𝑠𝑝 = 𝑑𝑓𝑎 + 𝑑𝑓𝑠 + 𝑑𝑓𝑑  

















第 4 章 姿勢決定・制御 



















4. 2. 1 恒星センサ（STT） 
 本研究で用いる恒星センサは，AxelSpace 社製の AxelStar-3 を搭載すること想定している．AxelStar-3
は J2000.0 赤道面座標系基準での機体座標系の姿勢角誤差をクオータニオンで出力するセンサであり，
機体座標系と STT のアライメント誤差はないものと仮定して，機体座標系の x 軸と STT のロール軸が
一致するものとしている．STT で生じる誤差としては，出力値であるクオータニオンの姿勢決定値のば
らつきがランダム誤差となり，姿勢決定制度としてロール（光軸回り）は 77[arcsec(3σ)]，ピッチ/ヨー












2 (𝑡)𝛿(𝑡 − 𝑡′) 
E[𝑛𝜃(𝑡)] = 0，E[𝑛𝜃(𝑡)𝑛𝜃(𝑡
′)] = 𝜎𝑛𝜃
2 (𝑡)𝛿(𝑡 − 𝑡′) 
E[𝑛𝜓(𝑡)] = 0，E[𝑛𝜓(𝑡)𝑛𝜓(𝑡
′)] = 𝜎𝑛𝜓
2 (𝑡)𝛿(𝑡 − 𝑡′) 
(4.2) 
 
ここで，𝛿(𝑡 − 𝑡′)は連続系におけるデルタ関数であり，次式を満たす． 
 











































 STT により出力されるクオータニオンの計算値の妥当性の検証のために，J2000.0 赤道面座標系に対
する初期姿勢を[0 0 0]𝑇とし，姿勢変動がないものとして出力した値𝒒𝑺𝑻𝑻を式(3.4)及び式(3.8)からオ
イラー角に変換し，それぞれの軸周りのオイラー角ごとに確率変数を計算したものを図 4.2 及び図 4.3
に示す． 
 図 4.2，図 4.3より，各軸の姿勢決定精度のグラフが正規分布となっていることから，シミュレータに








4. 2. 2 MEMS ジャイロセンサ 





𝜔𝐼𝑅𝑈 = 𝜔 + 𝜂1 + 𝑏 (4.7) 
 
ここでバイアスレート bの誤差モデルにはランダムウォークモデルと ECRV モデルの 2つがあり，次式
で表される． 
 
ランダムウォークモデル ?̇? = 𝜂2 (4.8) 
 
図 4.2 STTによる姿勢決定精度（ピッチ/ヨー） 
図 4.3 STTによる姿勢決定精度（ロール） 
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ECRVモデル ?̇? = −
1
𝜏𝑏

















2 [rad2 s⁄ ] 
 
𝜎𝑢
2 [rad2 s3⁄ ] 
(4.12) 
 









?̇?(𝑡) = 𝑨𝒄𝒙(𝑡) + 𝑩𝒄𝑢(𝑡) 
 































 𝒙(𝑘 + 1) = 𝑨𝒙(𝑘) + 𝑩𝒖(𝑘) 
 











𝑨 = 𝑒𝑨𝒄𝑇 

















































































𝑢(𝑘) = −𝑓𝑥(𝑘) (4.22) 
 







応じて Q，R を設計する．また，評価関数 J を最小にするフィードバックゲイン fは次式で与えられる． 
 
𝑓 = (𝐑 + 𝑩𝑇𝐏𝐁)−1𝑩𝑇𝑷𝑨 (4.24) 
 
ここで，P は以下の Riccati方程式を満たす解であり，2×2の正定行列となる． 
 




表 4.1 最適制御パラメータ 
 x軸 y軸 z軸 
















f [0.3430 0.7566] [0.3497 0.7748] [0.3609 0.8057] 
 
4. 4 Pulsed Plasma Thruster駆動アルゴリズム 
 本研究では PPTを制御アクチュエータとして用いているが，スラスタは非線形なアクチュエータであ
るため，高精度な姿勢制御を達成するためには連続系に近い形でトルクを出力するように動作するアル
ゴリズムが必要となる．PPT の推力発生のメカニズムは 2.3.1 項で示したが，PPT の 1 放電あたりで発
生させるインパルスは変化しない．そのため，4.3節で述べた姿勢制御アルゴリズムより制御周期𝑇𝑠（制
御周期と離散時間 T は等しい）毎に必要なインパルス𝐼𝑚𝑝が計算でき，以下の式で示される． 
 
𝐼𝑚𝑝(k) = |𝑢(𝑘)𝑇| (4.26) 
 













床関数 ⌊𝑥⌋ = max {𝑛 ∈ ℤ|𝑛 ≤ 𝑥} (4.28) 















(𝑚(𝑘) ≤ 𝑛𝑚𝑎𝑥 − 0.5)
(𝑚(𝑘) > 𝑛𝑚𝑎𝑥 − 0.5)
 (4.31) 
 
 ただし，u(k)が正の場合，正方向の PPT を n(k)回等間隔で点火し，u(k)が負の場合，負方向の PPT を





















4. 5 Pulsed Plasma Thrusterによる衛星の 3軸姿勢制御シミュレーション 
これまでに述べたアルゴリズムを用いて，姿勢シミュレータでの軌道上での PPTを用いた姿勢制御の
解析を行った．シミュレーション開始時刻は 2017 年 0 時 0 分 0 秒とし，PPT の出力は首都大学東京宇
宙電気推進研究室で開発された，TMU-PPT-5P11)の値を用いている．TMUPPT-5P の諸元及び外観を表 4.2
及び図 4.5に示す． 
表 4.2 より，TMU-PPT-5P の充電時間は 0.1[sec]であり，放電時間は 15[μsec]となっているため，1 秒
間での最大点火回数𝑛𝑚𝑎𝑥は𝑛𝑚𝑎𝑥 = 9となる． 
 
 
表 4.2 TMU-PPT-5P 諸元 11) 
寸法 52×87×214 [mm] 
重量 1.41 [kg] 
インパルスビット𝐼𝑏𝑖𝑡 48.2[μNs] 
比推力𝐼𝑠𝑝 1255 [sec] 
投入エネルギー 5 [J] 
充電時間 0.1 [sec] 
1放電時間 15 [μsec] 
マスショット ΔM 3.92 [μg] 




図 4.6 TMU-PPT-5P 外観 11) 
図 4.5 PPT制御モデル 
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4. 5. 1 環境外乱による衛星の姿勢変動 
 3.3節及び3.4節で述べ，シミュレータに実装した環境外乱トルクによる衛星の姿勢変動の検証のため，
姿勢制御を行わない軌道 1 周分 5760[sec]のシミュレーションを行った．シミュレーションの初期条件と
しては J2000.0 赤道座標系基準の機体の初期姿勢角[𝛷0 𝜃0 𝜓0]
𝑇 = [0 0 0]𝑇[deg]（今後，姿勢角の
基準座標系は J2000.0 赤道座標系基準とする），初期角速度[𝜔0𝑥 𝜔0𝑦 𝜔0𝑧]𝑇 = [0 0 0]𝑇[deg/sec]と




4. 5. 2 Pulsed Plasma Thruster による 3軸姿勢制御 
 環境外乱による姿勢変動を抑えるために 4.3，4.4 で述べたアルゴリズムを用いて姿勢制御を行う．姿
勢決定はカルマンフィルタ等のアルゴリズムを使用せずに MEMS ジャイロ及び STT の出力を用いる．
図 4.8に PPTの衛星への搭載位置を示し，各スラスタの No.及びトルクの発生方向の例を表 4.3に示す．
また，搭載する PPT は TMU-PPT-5P を用いることを想定しているので，1 放電で与えうる角運動量は
12.05[μNs]となる．ただし，PPTのシミュレーション上の出力は図 4.9に示すように理想的な矩形波とし，
1 放電でのトルク𝑇𝑐を𝑇𝑐 = 0.8033[Nm]とする． 
 
図 4.7 環境外乱による姿勢変動（左：姿勢角，右：姿勢角速度） 
図 4.9 PPTの 1放電の出力 
図 4.8 PPT搭載位置 
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表 4.3 PPTの発生するトルク 
スラスタNo. 
取り付け位置ベクトル r[m](質量中心より) 発生トルク𝑇 |𝑇|⁄  [Nm] 
𝑟𝑥 𝑟𝑦  𝑟𝑧 𝑇𝑥 𝑇𝑦 𝑇𝑧 
1 0 -0.25 -0.25 -1.0 0 0 
2 0 -0.25 0.25 1.0 0.0 0.0 
3 0.25 0 0.25 0.0 1.0 0.0 
4 0.25 0 -0.25 0.0 -1.0 0.0 
5 -0.25 -0.25 0 0.0 0.0 -1.0 
























𝛩 = 2 cos−1 𝑞𝑒𝑟𝑟𝑜𝑟4 
 
𝒒𝒆𝒓𝒓𝒐𝒓 = [








4.4 にスケーリングパラメータ α 及び形状パラメータ β をまとめる．ここでシミュレーション結果は












表 4.4 スケーリングパラメータ，形状パラメータ（𝑛𝑚𝑎𝑥 = 9，𝐼𝑏𝑖𝑡 = 48.2[μNs]） 
 スケーリングパラメータ α   形状パラメータ β 
姿勢指向精度 5.23124 0.00172081 













図 4.10姿勢指向精度の時間分布と確率密度関数（𝑛𝑚𝑎𝑥 = 9，𝐼𝑏𝑖𝑡 = 48.2[μNs]） 
図 4.11姿勢安定度の時間分布と確率密度関数𝑛𝑚𝑎𝑥 = 9，𝐼𝑏𝑖𝑡 = 48.2[μNs]） 
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第 5 章 超小型衛星の Pulsed Plasma Thrusterによる姿
勢制御 
5. 1 Pulsed Plasma Thrusterへのシステム要求の抽出 
 4.5.2 で PPT を姿勢制御用アクチュエータとして超小型衛星の姿勢制御を行った結果，従来の RW を
用いた超小型衛星と同程度の性能を有しており，高精度な姿勢制御を達成できることを示した．本節で
は超小型衛星の電力制限を考慮したうえで PPT による制御が可能であるか，また，そのためには PPT
にはどのようなシステムパラメータが要求されるかということの検証を行う． 
 まずはじめに，ORBIS の電力収支を例として，超小型衛星の電力収支を示す．ORBIS は軌道高度
550[km]，軌道傾斜角 31[deg]の軌道を周回する．一般的な超小型衛星の運用年数は 2年間であり，ORBIS









表 5.1 発電力計算パラメータ 21) 
太陽電池セル総面積 𝑆𝑐𝑒𝑙𝑙 0.640[m
2] 太陽強度 𝐸𝑠 1310[W m
2⁄ ] 
太陽電池セル効率 𝜂𝑐𝑒𝑙𝑙 0.28[-] 電力伝達効率 𝑋 0.80[-] 
2 年後の効率劣化率 𝐷𝑟 0.9[-] 温度の影響 𝐼𝑇 0.97[-] 
カバーガラスの透過率 𝜏 0.93[-] 太陽光入射角 𝜃 5[deg] 
 
太陽強度は電力的に最も不利となる遠日点を想定しており，太陽光入射角は 5[deg]として計算をすると
発電力 P は 143.1[W]となる．日照時間は軌道 1 周 5,760[sec]のうち 3m298[sec]（2017 年１月ｋら 2018
年 12月までの最小値）となるので，1周回分の発電量𝑃𝑡は 
 
𝑃𝑡＝P × t = 514,873.8[J] (5.2) 
 
となる． 
日照時，蝕時のミッションモードにおける各サブシステムの使用機器と消費電力を表 5.2 に，図 5.1
に ORBIS の軌道 1 周分の各サブシステムの消費電力を示す．なお，ORBIS では電源系で 28[V]の非安定







表 5.2 各サブシステムの使用機器と消費電力 
    個数 電圧 電流 電力 変換効率 合計電力 日照 蝕 
系 機器 [個] [V] [A] [W] [-] [W] ミッション ミッション 
ADS 
STT 2 28 0.24 3.4 1 6.8  6.8  6.8  
MEMS ジャイロ 3 5 0.07 0.35 0.8 1.3  1.3  1.3  
磁気センサ 1 10-34 - 1 1 1.0  0.0  0.0  
ADCS OBC Board 1 3.3   3 0.72 4.2  4.2  4.2  
COMM 
S-band 送信機(100kbps) 1 28   7 1 7.0  0.0  0.0  
S-band 送信機
(5~10kbps) 
1 28   7 1 7.0  0.0  0.0  
S-band 受信機 1 28   1 1 1.0  1.0  1.0  
C&DH 
共通基板 3 5   2.8 0.8 10.5  10.5  10.5  
共有系 1 5   2.8 0.8 3.5  3.5  3.5  
EPS PCU 1 28 0.1 3 1 3.0  3.0  3.0  
MSSN 
ペルチェ 1 28 0.14286 4 1 4.0  4.0  4.0  
CCD 駆動回路 1 28   11 1 11.0  11.0  11.0  
STR 展開アクチュエータ 4 28 1 28 1 112.0  0.0  0.0  
TCS ヒーター 1 28   10 1 10.0  0.0  10.0  
  ハーネス       2     2.0  2.0  
















𝑃𝑃𝑃𝑇 = 𝑃𝑡 − 𝑃𝑠𝑎 = 149788[J] (5.4) 
 




回数𝑛𝑚𝑎𝑥を 4まで許容できるように PPT のパラメータの提案をおこなっている． 




図 5.2 最大放電回数𝑛𝑚𝑎𝑥と指向精度の関係 
図 5.3 最大放電回数𝑛𝑚𝑎𝑥と姿勢安定度の関係 
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図 5.2 より最大放電回数が多いほど指向精度はよくなる傾向があるが，𝑛𝑚𝑎𝑥 = 4以上であればほぼ同等
の性能が得られることがわかる．一方で，姿勢安定度に関しては𝑛𝑚𝑎𝑥が増えるほど安定度は低くなって
いく．したがって，𝑛𝑚𝑎𝑥 = 4とし，インパルスビット𝐼𝑏𝑖𝑡を変化させた場合の指向精度，安定度の評価
を行う．表 5.3に𝑛𝑚𝑎𝑥 = 4とし𝐼𝑏𝑖𝑡を変化させた場合の総放電回数，指向精度及び安定度の 0-peak値をま
とめる． 
 










α β α β 
16.18 0.0228 5.19321 0.00146974 0.0057 5.37036 0.000324852 117,426 
24.1 0.0218 5.48042 0.00146293 0.0058 5.58952 0.000376614 101,016 
32.13 0.0248 5.09726 0.00166011 0.0076 5.46527 0.000442045 88,900 
36.05 0.0289 5.38744 0.0015692 0.0079 5.37403 0.00046635 82,770 
48.02 0.0253 5.39392 0.00172265 0.0084 5.49837 0.000206424 73,001 
96.4 0.0293 5.3897 0.00183984 0.0111 5.36011 0.000707837 48,348 
144.6 0.0316 5.57345 0.00183173 0.015 5.59326 0.000785569 37,615 
 
 𝑛𝑚𝑎𝑥 = 4とし𝐼𝑏𝑖𝑡を変化させた場合，指向精度が最もよい結果となる𝐼𝑏𝑖𝑡は 24.1[μNs]でありこの時，指
向精度は 0.0218[deg]，姿勢安定度は 0.0058[deg/sec]の結果が得られている．図 5.4 に𝑛𝑚𝑎𝑥 = 4，
𝐼𝑏𝑖𝑡=24.1[μNs]としたときの姿勢指向精度及び姿勢安定度の時間変化及び確率分布を示し，表 5.4 にスケ
ーリングパラメータ α及び形状パラメータ βをまとめる． 
 





表 5.4 スケーリングパラメータ，形状パラメータ（𝑛𝑚𝑎𝑥 = 4，𝐼𝑏𝑖𝑡 = 24.1[μNs]） 
 スケーリングパラメータ α   形状パラメータ β 
姿勢指向精度 5.06525 0.00163379 
姿勢安定度 5.25664 0.000409802 
 




 本節の冒頭で述べたように，一般的な超小型衛星の運用期間は 2年間であり，ORBISも 2年間の
運用を想定している．初期運用に半年間を要すると仮定すると，理学観測等のミッションを行うた
めの期間は 1年半となる．𝑛𝑚𝑎𝑥 = 4，𝐼𝑏𝑖𝑡=24.1[μNs]としたときの各 PPTの放電回数を表 5.4に示す． 
 
表 5.5 PPT放電回数（𝑛𝑚𝑎𝑥 = 4，𝐼𝑏𝑖𝑡=24.1[𝜇𝑁𝑠]） 
軸名(スラスタ No.) 放電回数 
Φ+ (No.2) 17,226 
Φ- (No.1) 17,225 
θ+(No.3) 16,505 
θ- (No.4) 16,508 
ψ+ (No.6) 16,773 
ψ- (No.5) 16,779 
総放電回数 101,016 
 
 一番多く放電する PPTは Φ軸周り正方向の 17,226 回である，ORBIS の起動条件を考慮すると 1日で






図 5.5姿勢安定度の時間分布と確率密度関数𝑛𝑚𝑎𝑥 = 4，𝐼𝑏𝑖𝑡 = 24.1[μNs]） 
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表 5.6 高精度姿勢制御達成のための PPT へのシステム要求 
インパルスビット 24.1 
最大点火周期 0.25 [sec] 
投入エネルギー 2 [J] 
作動保証回数*1 141,990,493.683080 [回] 
*1 作動保証回数は安定したインパルスが供給できる回数 
 
 今回の想定では 1 年半のミッション期間を想定しているが，実際には蝕等の関係から 1 年半すべての
期間においてミッションを遂行することはあり得ないため，ミッション遂行可能期間を考慮すると作動
保証回数を減らし，システム要求を緩和することができる．しかし，冒頭で述べたように PPT の作動可
能回数の上限は約 1000万回であり，表 5.5に示すような億単位の作動保証は実現不可能である． 
 

















𝑛𝑚𝑎𝑥 = 4まで許容できるため，𝑛𝑚𝑎𝑥 = 4としてインパルスビットを変化させ，軌道 1周分のシミュレー
ションを行う．閾値の決定方法としては適当に値を決め，変化させながら繰り返し計算を行うことで決





表 5.7 閾値と総放電回数(𝑛𝑚𝑎𝑥 = 4) 





16.18 0.0212 0.01 31726 45,755,789.52948  
24.1 0.0217 0.0087 26794 39,318,161.78267  
32.13 0.0211 0.0091 24429 35,460,530.81531  
36.05 0.0239 0.0095 23348 33,523,472.53042  
48.02 0.0216 0.0086 19249 27,811,211.29030  
96.4 0.0207 0.0086 12641 18,628,730.73980  
144.6 0.0221 0.0103 9226 13,551,165.19302  
0.00002 
16.18 0.0378 0.0118 93446 147,719,240.52563  
24.1 0.0288 0.0114 81050 127,136,965.89852  
32.13 0.0242 0.0094 41168 60,568,103.30798  
36.05 0.0256 0.0094 39213 58,268,361.76975  
48.02 0.0219 0.0099 32916 48,319,300.70650  
96.4 0.0286 0.012 20278 30,094,467.22611  
144.6 0.0267 0.0106 15156 21,942,336.82714  
0.00005 
16.18 0.0318 0.0103 90133 139,954,521.78364  
24.1 0.0287 0.0108 77954 119,949,243.24139  
32.13 0.0259 0.0088 68231 102,845,430.72587  
36.05 0.0257 0.0094 65502 99,020,770.96336  
48.02 0.0268 0.0104 54991 83,252,292.24423  
96.4 0.0276 0.0118 34360 51,229,009.53444  
144.6 0.261 0.0134 26514 38,642,252.08326  
0.0001 
16.18 0.0271 0.0071 115388 162,144,142.64715  
24.1 0.0385 0.0098 98970 139,097,270.45756  
32.13 0.0261 0.0096 86687 122,224,256.37598  
36.05 0.0273 0.0094 82850 117,789,629.32377  
48.02 0.0244 0.0086 70169 99,647,223.85549  
96.4 0.0281 0.0108 45780 65,052,187.16747  
144.6 0.0289 0.0122 35826 50,693,227.45565  
 





 RW と PPT を併用した超小型衛星の高精度姿勢制御の検証のため，例として閾値を 0.00001 とした場
合について考える．閾値を 0.00001 とした場合，姿勢指向精度が最も良い値となっているのは






以上より，RWと PPT を併用した場合の PPTへのシステム要求の提案を行う． 
𝑛𝑚𝑎𝑥 = 4，𝐼𝑏𝑖𝑡 = 32.13[μNs]，閾値 0.00001とした時の姿勢指向精度及び安定度の時間分布，確率密度関




表 5.8 各 PPTの放電回数（𝑛𝑚𝑎𝑥 = 4，𝐼𝑏𝑖𝑡 = 32.13[𝜇𝑁𝑠]，閾値 0.00001） 
軸名(スラスタ No.) 放電回数 
Φ+ (No.2) 4,195 
Φ- (No.1) 4,214 
θ+(No.3) 3,757 
θ- (No.4) 4,104 
ψ+ (No.6) 3,857 
ψ- (No.5) 4,302 
総放電回数 24,429 
 
表 5.7 より一番多く放電する PPT は ψ軸負方向の 4,302回である．これに ORBISの 1日の周回回数
である 15.05534及び 1年半の運用を考慮すると総放電回数は 35,460,530.81531 回となる．PPT の放
電回数の上限を考慮すると実際に運用可能な期間は半年程度となるが，十分実用に至れると考えら
れる．以上より RW と PPT を併用した場合の PPT へのシステム要求を表 5.8にまとめる． 
 
図 5.6姿勢指向精度の時間分布と確率密度関数（𝑛𝑚𝑎𝑥 = 4，𝐼𝑏𝑖𝑡 = 32.13[μNs]，閾値 0.00001） 
図 5.7姿勢安定度の時間分布と確率密度関数（𝑛𝑚𝑎𝑥 = 4，𝐼𝑏𝑖𝑡 = 32.13[μNs]，閾値 0.00001） 
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表 5.9 RWと併用し高精度姿勢制御を達成するためのシステム要求 
インパルスビット 32.13[μNs] 
最大点火周期 0.25 [sec] 
投入エネルギー 2 [J] 
作動保証回数*1 35,460,530.81531 [回] 
 





第 6 章 結論 
6. 1 まとめ 
 本研究では，超小型衛星の姿勢制御アクチュエータとして Pulsed Plasma Thrusterを用いた姿勢制御手
法の確立と，超小型衛星に搭載すること想定し，厳しい電力制限の上で高精度姿勢制御を達成するため




 第 3 章では，制御対象である ORBIS について説明し，軌道条件から軌道位置，速度の算出，環境モ
デルについて記述した． 
第 4 章では，PPT を姿勢制御用アクチュエータとして用いるための姿勢制御アルゴリズムを説明し，
シミュレータを用いて算出した結果を示し，前研究よりも性能の向上がなされていることを確認した． 
 第 5 章では，超小型衛星の電力制限や運用期間を考慮したうえで高精度姿勢制御を達成するための
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